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Современные средства измерения воздушных сигналов реализуют аэро-
метрический (аэродинамический) и флюгерный методы и построены на основе 
приемников воздушных давлений и температуры торможения, флюгерных дат-
чиков аэродинамических углов атаки и скольжения, распределенных на фюзе-
ляже и вынесенных в набегающий воздушный поток [1, 2]. Это приводит к 
усложнению и увеличению массы построенной на их основе системы. При этом 
восприятие, выделение, передача и преобразование первичных амплитудных 
информативных сигналов – давлений, перепадов давлений, углов поворота, со-
противлений и напряжений в измерительных каналах системы связано с адди-
тивными и мультипликативными погрешностями измерения воздушных сигна-
лов [1, 3]. 
Возможность достижения меньших потерь информации при восприятии, 
выделении, преобразовании, передаче и обработке частотно-временных инфор-
мативных сигналов определяют перспективность работ по разработке системы 
воздушных сигналов, построенной на основе вихревого метода [4]. 
Основным конструктивным элементом вихревой системы (см. рисунок) 
является оригинальный вихревой датчик аэродинамического угла и истинной 
воздушной скорости [5, 6], который содержит два клиновидных тела 1, распо-
ложенных ортогонально друг к другу своими основаниями встречно набегаю-
щему воздушному потоку. 
На тыльных поверхностях клиновидных тел расположены приемники 2 
пульсаций давлений, выходы которых подключены к устройствам 3 регистра-
ции частот 1f  и 2f  вихреобразования за клиновидными телами. 
Выходы устройств 3 регистрации частот вихреобразования подключены ко 
входу устройства обработки 4. 
Для измерения всех воздушных сигналов предложено [8] на верхней по-
верхности струевыпрямителя 5 установить отверстие-приемник 6 статического 
давления HР  набегающего воздушного потока, который через пневмопровод 7 
связан со входом датчика 8 абсолютного давления с частотным выходным сиг-
налом. Выход датчика 9 в виде частоты 
HР
f , пропорциональной статическому 
давлению HР  набегающего воздушного потока, подключен ко входу устрой-
ства обработки 4, в виде вычислителя, реализующего разработанные алгоритмы 
                                                 







определения всех высотно-скоростных параметров движения летательного ап-
парата (ЛА) [8]. 
 
 
Рис. 1. Конструктивно-функциональная схема вихревой системы  
воздушных сигналов летательного аппарата 
 
Используя стандартную зависимость барометрической высоты Н от ста-
тического давления HР  [1], связь инструментальной погрешности НD  измере-
ния барометрической высоты Н с инструментальной погрешностью HРD  ис-








Н D=D                                       (1) 
При допустимой относительной погрешности датчика, равной 0,01 , в 
диапазоне изменения высот от 0 до 11000 м инструментальная погрешность из-
мерения барометрической высоты не превышает 10...5±=DН м. 
Для оценки инструментальной погрешности ∆ HТ  определения темпера-
туры наружного воздуха вихревой системы воздушных сигналов будем исполь-
зовать известное соотношение [1] 
НТТН t-= 0 .                                             (2) 
В этом случае инструментальную погрешность ∆ HТ  определения темпе-
ратуры наружного воздуха можно оценить как  
( )065,0...0325,0±ЈDtЈD НТH К.                             (3) 
Как показывает анализ [7, 8], инструментальная погрешность вихревого 
датчика по каналу истинной воздушной скорости не превышает 
км/ч8,2max ±ЈDV , тогда инструментальная погрешность прVD  определения при-
борной скорости в каналах вихревой системы воздушных сигналов можно оце-
нить как 
 














H D=DD=D .                                (4) 
















H DЧ=D=D - .                 (5) 
При максимальном значении погрешности измерения истинной воздушной 
скорости вихревого датчика км/ч8,2В ±ЈDV  на высоте 0=Н  –  
ЈD прV ±2,8 км/ч, на высоте Н=11000м ЈD прV ±0,86 км/ч. 
Для оценки инструментальной погрешности определения числа Маха вос-





В= .                                                   (6) 
Тогда инструментальная погрешность МD  определения числа Маха вихре-



























.     (7) 










.                                  (8) 
При расчетных значениях м/с300В =V , км/ч8,2В ±ЈDV  (0,8м/с), 
К065,0...0325,0±ЈD HТ  получим: при 002,00 ±ЈD-= МН ; при 
0013,0м11000 ±ЈD-= МН . 
Методические погрешности вихревой системы, как и традиционных си-
стем [3], обусловлены аэродинамическими искажениями набегающего воздуш-
ного потока в месте установки вихревого датчика. 
Из-за возмущений, вносимых движением ЛА, давление Рм в месте распо-
ложения отверстия-приемника на скользящей поверхности струевыпрямителя 
вихревого датчика отличается от статического давления РН невозмущенного 
набегающего воздушного потока на величину аэродинамического искажения 
ΔРа, т.е. 
qKРРРР PHH +=D+= ам ,                                          (9) 
где KР= мP  – безразмерный коэффициент местного статического давления, опре-
деляемый при летных испытаниях системы на конкретном типе ЛА для конкрет-
ного места установки вихревого датчика [7]; 2/2ВVq Нr=  – скоростной напор; ρН 
– плотность воздуха на высоте полета Н. 
Другой причиной методических статических погрешностей вихревой си-
стемы воздушных сигналов самолета является отличие истинной воздушной 







от скорости набегающего воздушного потока. 
Искажения невозмущенного воздушного потока вблизи фюзеляжа, вноси-
мое движением ЛА, приводит к увеличению местной истинной воздушной ско-
рости VВм в месте установки вихревого датчика, которую можно оценить через 








= , определяемого как 
дин
м
дин )1( PKP V+= , где динP  – расчетное значение скоростного напора невозму-
щенного набегающего потока; KV – безразмерный коэффициент, определяемый 
при летных испытаниях ЛА [9]. 
Таким образом, искажение невозмущенного воздушного потока вблизи 
фюзеляжа в месте установки вихревого датчика аэродинамического угла и ис-
тинной воздушной скорости приводит к дополнительным методическим аэроди-
намическим статическим погрешностям измерительных каналов вихревой си-
стемы воздушных сигналов самолета, которые необходимо учитывать при тари-
ровке. Как показывают расчеты, методические статические погрешности изме-
рительных каналов вихревой системы воздушных сигналов дозвукового ЛА 
практически соответствуют статической точности современных традиционных 
систем воздушных сигналов [3]. 
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Возможность достижения меньших потерь информации при восприятии, 
выделении, передаче, преобразовании и обработке частотно-временных пер-
вичных информативных сигналов, формируемых с помощью одного неподвиж-
ного многофункционального приемника первичной информации, естественная 
возможность получения выходных сигналов в цифровой форме определяют 
перспективность системы воздушных сигналов дозвукового летательного аппа-
рата (ЛА) на основе вихревого метода [1]. 
В основу построения вихревой системы воздушных сигналов (см. рису-
нок) положен оригинальный вихревой датчик аэродинамического угла и истин-
ной воздушной скорости [2]. 
 
 
Рис. 1. Конструктивно-функциональная схема вихревой системы воздушных 
сигналов дозвукового летательного аппарата 
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